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摘　要：研究了基于矫正广义走廊和在线增益调度方法的电动倾转旋翼机模态转换控制问题。针对传统配平方法导致
模态转换过程中时变动态特征被忽略的不足，提出一种新的两步法配平策略，即矫正配平工作点，并获得矫正广义走廊，
以减小系统实际运行状态与配平工作点的偏离程度，进而改善增益调度方法的控制效果。传统增益调度方法控制器设
计工作量较大，针对该问题设计了在线增益调度算法，有效避免了拟合过程。对某小型电动倾转旋翼无人机（ＵＡＶ）的
仿真表明，基于所提方法使得倾转旋翼机平稳、快速地完成模态转换过程；实验数据进一步表明，矫正后广义走廊相比于
矫正前可将对过渡走廊的平均跟踪误差显著减小。
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　　倾转旋翼机兼备直升机和固定翼飞机优点，
在军事和民用方面均有广泛应用前景［１－６］。模态
转换控制是该类飞行器的关键技术与挑战之
一［７－８］，通过模态转换可实现飞行器在低速垂直起
降模态和高速巡航模态之间相互转换。模态转换
时，旋翼－机翼的气动干扰和旋翼倾转过程中的非
线性及非定常气动因素，使得传统直升机或固定
翼的飞行力学分析方法可能失效［９］，模态转换控
制难度较大。
目前，已有的模态转换控制方法可分为非线
性控制方法和经典控制方法两类。王奇等提出的
非线性自适应切换混合控制方法［１０］，陈仁良等提
出的动态倾转操纵策略优化方法［１１］，夏青元等设
计的无模型自适应控制器［１２］和Ｒｙｓｄｙｋ等基于自
适应模型逆技术的模态转换控制［１３］，杨军等通过
线性分式变换并最小化闭环系统奇异值获得的鲁
棒控制器［１４］，Ｙａｎｇ等基于模态转换阶段非线性
模型和非线性最优化方法设计的控制律［１５］，孙振
等提出的有限时间切换控制律［１６］，Ｆｕ等基于非
线性变参数模型和ＳＯＳ（Ｓｕｍ　ｏｆ　Ｓｑｕａｒｅｓ）凸优化
技术设计的非线性控制器［１７］，Ｌｏｚａｎｏ等基于反
步法设计的模态转换控制器［１８］等非线性控制方
法，有效性已得到仿真验证，但还缺乏实际飞行测
试和评估的报道［１９］。经典控制方法如 ＰＩＤ 控
制［２０－２２］和增益调度控制［２３－２５］，仍然是当前工程应
用中，模态转换过程控制的主要方法［１９］。然而，
增益调度控制在倾转旋翼机模态转换中还存在不
足，如缺乏对模态转换过程动态时变因素的有效
处理及控制器设计工作量较大等问题。
传统增益调度直接通过配平系统得到一系列
平衡工作点，并分别在这些工作点处线性化，从而
将对原非线性系统的跟踪控制问题转换为对各线
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性化模型的镇定控制问题［２６］。模态转换可视为
对过渡走廊的跟踪问题，即对系统部分状态量的
跟踪。为实现部分状态量跟踪时变过渡走廊，客
观上要求系统的状态变化率不能为零（如加速度
和俯仰角速度）。另一方面，当把系统镇定到平衡
工作点时，系统所受合力及合力矩为零，将保持当
前工作点运动状态不变。因此，模态转换时系统
各状态量不能沿配平轨迹运动，这与将系统镇定
到各配平工作点的目的相矛盾。当需在较短时间
内完成模态转换过程时，系统实际运行状态可能
与配平工作点产生较大偏离，甚至逃离配平工作
点的小邻域稳定范围，致使所设计控制器性能较
差甚至可能无法保证系统的稳定性［２７］。另外，当
系统维数较高和选取工作点数较多时，通过增益
调度方法设计控制器存在较大的工作量。
针对传统增益调度方法的上述问题，本文以
基于转速控制的电动倾转旋翼机为对象，研究其
模态转换控制算法。首先利用模态转换时过渡走
廊及其导数信息，提出两步法配平，对原配平工作
点进行矫正，并通过拟合获得矫正广义走廊。然
后基于矫正广义走廊，进一步设计了在线增益调
度算法。最后以某小型倾转旋翼无人机为算例进
行仿真，验证在线增益调度算法的有效性和矫正
广义走廊的优越性。本文对电动倾转旋翼机模态
转换控制算法的研究成果，可为常规倾转旋翼机
模态转换控制算法设计提供借鉴。
１　问题描述
在地面坐标系下，倾转旋翼机模态转换阶段
的纵向动力学方程为［２８］
ｍＶｘ ＝Ｆｆｃｏｓθ－Ｆｇｓｉｎθ
ｍＶｙ ＝Ｆｆｓｉｎθ＋Ｆｇｃｏｓθ
Ｈ ＝Ｖｙ
θ＝ｑ
Ｉｚｑ＝Ｍ
烅
烄
烆 ｚ
（１）
式中：Ｖｘ 和Ｖｙ 分别为水平和垂直速度；Ｈ 为高
度；θ为俯仰角；ｑ为俯仰角速度；ｍ 为飞行器质
量；Ｉｚ为俯仰转动惯量；Ｍｚ为俯仰力矩；Ｆｆ和Ｆｇ
分别为飞行器所受合力在机体轴系里沿坐标轴分
解得到的前向力和重向力。
常规倾转旋翼机，如美国的 ＸＶ－１５和鱼鹰
Ｖ－２２，通常在旋翼下方安装有自动倾斜器，在模
态转换过程中，控制量存在桨距、油门及气动舵面
的综合控制。而本文研究的电动倾转旋翼机采用
电机控制旋翼转速且没有自动倾斜器装置，因而
控制量仅为旋翼转速／油门和气动舵面。
设电动倾转旋翼机短舱倾角为τ，升降舵偏
转角δｚ和油门中值δｐ为控制量。当短舱倾转时，
飞行器力学特性 （Ｆｆ，Ｆｇ，Ｍｚ）与 （Ｖｘ，Ｖｙ，Ｈ，θ，ｑ，
δｚ，δｐ，τ）具有复杂的非线性函数关系。将式（１）
写成状态方程：
ξ＝ｆ（ξ，η，τ）：＝
　　
（Ｆｆ（ξ，η，τ）ｃｏｓθ－Ｆｇ（ξ，η，τ）ｓｉｎθ）／ｍ
（Ｆｆ（ξ，η，τ）ｓｉｎθ＋Ｆｇ（ξ，η，τ）ｃｏｓθ）／ｍ
Ｖｙ
ｑ
Ｍｚ（ξ，η，τ）／Ｉ
熿
燀
燄
燅ｚ
（２）
式中：ξ＝ Ｖｘ Ｖｙ Ｈ θ［ ］ｑ Τ 为状态向量；
η＝ δｚ δ［ ］ｐ Τ 为控制输入。
模态转换时，电动倾转旋翼机短舱倾角的倾
转模式需预先确定，记短舱倾转律为ｒ（ｔ），ｔ∈
［ｔ０，ｔｅｎｄ］，ｔ０ 和ｔｅｎｄ 分别为模态转换的开始和结束
时刻，ｒ（ｔ）为单调的连续函数，则ｔ时刻对应的
短舱倾转角τ＝ｒ（ｔ）。对于不同的倾转旋翼机，可
根据其结构特点和短舱倾转电机性能设计合适的
倾转律，有利于平稳安全地完成模态转换。
给定模态转换阶段倾转律ｒ（ｔ），设不同短舱
倾角所对应的期望飞行速度和高度为 （Ｖ＊ｘ （τ），
Ｖ＊ｙ （τ），Ｈ＊（τ）），为便于讨论，本文采用如下定义：
定义１　电动倾转旋翼机过渡走廊 （Ｃｏｎｖｅｒ－
ｓｉｏｎ　Ｃｏｒｒｉｄｏｒ）为
Ｓｃｃ（τ）：＝ Ｖ＊ｘ （τ） Ｖ＊ｙ （τ） Ｈ＊（τ［ ］）Τ
ｒ（ｔ０）＝τ０ ≤τ≤τｅｎｄ＝ｒ（ｔｅｎｄ烅
烄
烆 ）
（３）
倾转旋翼机模态转换时，过渡走廊存在安全
区域，即短舱倾角所对应的期望飞行速度和高度
需控制在相应的安全合适范围内，以保证其能够
根据所设计的倾转律和期望飞行速度及高度，安
全完成模态转换。另外，可结合仿真和实际飞行
实验，优选过渡走廊，以降低模态转换控制难度，
提高安全性和平稳性。
本文考虑如下模态转换控制问题：
问题１　根据短舱倾转律ｒ（ｔ）和过渡走廊
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Ｓｃｃ（τ），对系统式（２）设计状态反馈控制器，使电
动倾转旋翼机飞行速度和高度跟踪Ｓｃｃ（τ）。
问题１为对系统式（２）部分状态量的跟踪问
题，不便于直接基于增益调度方法进行状态反馈
控制器设计。因此，需要把问题１转化为对系统
全部状态量的跟踪问题。通常做法为根据倾转律
ｒ（ｔ）及过渡走廊Ｓｃｃ（τ），对系统式（２）进行配平，
得到一系列与短舱倾角一一对应的工作点
（ξ＊（τ），η＊（τ）），然后拟合即可得到全部状态量
的跟踪轨迹和参考控制输入。
记配平状态为
ξ＊（τ）＝
　 Ｖ＊ｘ （τ） Ｖ＊ｙ （τ） Ｈ＊（τ）θ＊（τ） ｑ＊（τ［ ］）Τ
配平输入为
η＊（τ）＝ δ＊ｚ （τ）δ＊ｐ （τ［ ］）Τ
则有如下定义：
定义２　称电动倾转旋翼机广义走廊 （Ｇｅｎｅ－
ｒａｌｉｚｅｄ　Ｃｏｒｒｉｄｏｒ）为
Ｓｇｃ（τ）：＝ξ＊（τ）＝ ＳＴｃｃ（τ）θ＊（τ） ｑ＊（τ［ ］）Τ
τ０ ≤τ≤τ烅
烄
烆 ｅｎｄ
其广义走廊对应的参考控制输入 （Ｎｏｍｉｎａｌ
Ｃｏｎｔｒｏｌ　Ｉｎｐｕｔ）记为
ηｇｃ（τ）：＝η＊（τ）　τ０ ≤τ≤τｅｎｄ
则电动倾转旋翼机的模态转换控制问题转化
为如下状态跟踪问题：
问题２　根据倾转律ｒ（ｔ）、广义走廊Ｓｇｃ（τ）
和对应参考控制输入ηｇｃ（τ），对系统式（２）设计
状态反馈控制器，使电动倾转旋翼机状态ξ跟踪
Ｓｇｃ（τ）。
问题２即为对系统全部状态量的跟踪问题，
通过在各配平工作点线性化系统式（２）并设计状
态反馈镇定控制器，根据短舱倾角实时调度控制
增益，使系统式（２）沿各工作点运行，即可控制电
动倾转旋翼机按给定倾转律和过渡走廊完成模态
转换。由问题１可知，为实现电动倾转旋翼机飞
行速度和高度跟踪时变过渡走廊，要求系统式（２）
部分状态量变化率不为零。而基于增益调度方
法，原问题被转化为各配平工作点的镇定问题，这
意味着飞行器所受合力及合力矩处于配平状态，
系统将停在某一工作点“不动”。故模态转换时系
统不可实时运行在各配平工作点，为解决这一矛
盾，本文利用已知的过渡走廊及其导数信息，提出
一种两步法配平策略，对配平工作点进行矫正，并
拟合获得矫正广义走廊和参考控制输入。
２　电动倾转旋翼机模态转换控制
２．１　鲁棒增益调度控制
记状态跟踪误差ｘ＝ξ－Ｓｇｃ（τ），控制增量
ｕ＝η－ηｇｃ（τ），则偏差系统为
ｘ＝ｆ（ｘ＋Ｓｇｃ（τ），ｕ＋ηｇｃ（τ），τ）－ｆ（Ｓｇｃ（τ），
　　ηｇｃ（τ），τ） （４）
这样，问题２可转化为对偏差系统式（４）的
镇定问题。系统式（４）是非线性变参数系统，可采
用增益调度方法进行控制器设计。给定短舱倾转
角τ，对系统式（４）在原点 （ｘｅ，ｕｅ）线性化得
ｘ＝ （Ａτ＋ΔＡτ）ｘ＋（Ｂτ＋ΔＢτ）ｕ （５）
式中：（Ａτ，Ｂτ）为雅克比矩阵；（ΔＡτ，ΔＢτ）为线
性化舍弃的高阶项。
在配平点邻域内，假定 （ΔＡτ，ΔＢτ）范数有
界，且可表示为
ΔＡτ ΔＢ［ ］τ ＝ＨΣ ＦＡ Ｆ［ ］Ｂ
式中：Ｈ、ＦＡ 和ＦＢ 为已知适维矩阵，反映模型误
差的结构信息；Σ为适维不确定矩阵，不失一般
性可假设其满足ΣΤΣ≤Ｉ。
给定一系列短舱倾角τ，分别设计鲁棒镇定
器控制Ｋτ。以短舱倾角τ为调度参数实时切换
Ｋτ，即可得到电动倾转旋翼机模态转换阶段的控
制器。进一步，对某一短舱倾转角τ对应的线性
不确定系统式（５），易知式（５）的一个鲁棒镇定控
制器可由如下线性矩阵不等式求解［２９］：
ＡτＸ＋ＸＡΤτ＋ＢτＷ＋ＷΤＢΤτ εＨ （ＦＡＸ＋ＦＢＷ）Τ
＊ －εＩ　 ０
＊ ＊ －ε
熿
燀
燄
燅Ｉ
　　 ＜０ （６）
式中：ε为待求标量，满足ε＞０；Ｘ为适维对称正
定矩阵；Ｗ 为普通适维矩阵。若线性矩阵不等
式（６）有解，则所求控制器为Ｋτ＝ＷＸ－１。
２．２　矫正广义走廊
问题１转化为问题２时，广义走廊和参考控
制输入可通过配平方法得到。记待配平系统动态
为 !，系统阶数为ｎ，控制输入个数为ｍ，配平时系
统状态和控制输入的配平参考值分别记为
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珘ξ＝ 珓ξ１ 珓ξ２ … 珓ξ［ ］ｉ Τ　ｉ＝１，２，…，ｎ
珟η＝ 珘η１ 珘η２ … 珘η［ ］ｊ Τ　ｊ＝１，２，…，
烅
烄
烆 ｍ
（７）
且记列向量
Φ＝ １ １ … ［ ］ｉ Τ　ｉ＝１，２，…，ｎ
Ψ＝ φ１ φ２ … φ［ ］ｊ Τ　ｊ＝１，２，…，
烅
烄
烆 ｍ
（８）
表示对系统状态和控制输入的配平要求：ｉ ＝１
表示要求配平所得状态量ξ＊ｉ 与配平参考值珓ξｉ相
等，ｉ＝０表示ξ＊ｉ 为一满足配平方程的可行解即
可；ｊ＝１表示要求配平所得控制输入η＊ｊ 与配平
参考值珘ηｊ相等，ｊ ＝０表示η＊ｊ 为一满足配平方
程的可行解即可。配平方程记为
!（ξ＊，η＊）＝０ （９）
由配平方程式（９）所得配平结果满足：
ξ＊ｉｉ ＝珓ξｉｉ
η＊ｊｊ ＝珘ηｊ
烅
烄
烆 ｊ
（１０）
传统配平方法直接把待配平系统动态取作被
控系统来获得配平工作点。取待配平系统 !为电
动倾转旋翼机纵向动力学方程式（２），给定某一倾
转角τ，并要求飞行器的飞行速度和高度与过渡
走廊相等，而俯仰角、俯仰角速度以及控制输入为
满足配平方程的可行值。
烅
烄
烆
此时
Φ＝ ［１　１　１　０　０］Ｔ
Ψ＝ ［０ ０］Ｔ
（１１）
求解配平方程式（９）即可得到ξ＊（τ）、η＊（τ），
并记广义走廊Ｓｇｃ（τ）＝ξ＊（τ），参考控制输入
ηｇｃ（τ）＝η＊（τ），由于
!＝ｆ（ξ，η，τ） （１２）
则有
ｆ（Ｓｇｃ（τ），ηｇｃ（τ），τ）≡０ （１３）
式（１３）表明，根据传统配平方法得到的模态
转换工作点是飞行器在某一短舱倾角不变时的平
衡点，而完成模态转换需要飞行器实时改变短舱
倾角，并运行在非平衡态，从而实现飞行速度和高
度跟踪时变过渡走廊。因此，根据传统配平方法
获得的工作点不适合直接基于增益调度方法进行
控制器设计。考虑到模态转换问题的特殊性：其
过渡走廊所蕴含动态信息ＳＴｃｃ（τ）已知，利用该信
息预先估计飞行器模态转换过程中各状态量可能
需要的变化率，然后对系统重新进行配平，即可矫
正原配平工作点，使得矫正后的工作点为飞行器
在某一短舱倾角不变时的非平衡点。
记电动倾转旋翼机完成模态转换过程中各状
态量实际的变化率为υ（ｔ），则有
ｆ（ξ，η，τ）＝υ（ｔ）≠０ （１４）
最佳工作点 （Ｓｂｅｓｔｇｃ （τ），ηｂｅｓｔｇｃ （τ））满足
ｆ（Ｓｂｅｓｔｇｃ （τ），ηｂｅｓｔｇｃ （τ），τ）＝υ（ｔ） （１５）
式（１５）表明，最佳工作点即为飞行器模态转
换过程中实际的状态运动轨迹和控制输入。基于
最佳工作点进行增益调度控制器设计时，能够最
大程度减小线性化方法所带来的模型误差，使得
系统实际运行状态不会逃离配平工作点的某个小
邻域范围，保证所设计控制器的有效性和良好的
控制性能。由于模态转换过程的复杂性如参数摄
动以及外扰作用等不确定性因素，使得变化率
υ（ｔ）的准确获取十分困难。基于过渡走廊动态
信息（ＳＴｃｃ（τ）），设计两步法配平策略，可获得对
υ（ｔ）的一个估计υ＾（ｔ）。
阶段ａ　根据过渡走廊动态，取
υ＾ａ（ｔ）：＝ ｄＳ
Ｔ
ｃｃ（τ）
ｄτ
τ［ ］０ ０
Τ
（１６）
为阶段ａ对υ（ｔ）的估计，待配平系统取为
!＝ｆ（ξ，η，τ）－＾υａ（ｔ） （１７）
给定某一倾转角τ，并要求飞行器的飞行速
度和高度与过渡走廊相等，而俯仰角、俯仰角速率
以及控制输入为满足配平方程的可行值。
烅
烄
烆
此时
Φ＝ ［ ］１　１　１　０　０ Τ
Ψ＝ ［ ］０ ０ Τ
（１８）
根据配平方程式（９）进行配平，并记阶段ａ广
义走廊Ｓａｇｃ（τ）＝ξ＊（τ），阶段ａ参考控制输入
ηａｇｃ（τ）＝η＊（τ），则有
ｆ（Ｓａｇｃ（τ），ηａｇｃ（τ），τ）－＾υａ（ｔ）≡０ （１９）
阶段ａ配平所得广义走廊和参考输入蕴含过
渡走廊的动态信息，进而基于增益调度方法设计
控制器时，所用工作点 （ξ＊（τ），η＊（τ））得到一定
程度矫正，不再使得系统处于平衡状态，但阶段ａ
工作点的矫正过程未考虑俯仰角及俯仰角速度的
变化率信息，故在阶段ａ后增加阶段ｂ。
阶段ｂ　基于阶段ａ配平结果，拟合各工作
点俯仰角的配平值即可得到俯仰角参考轨迹，对
其求一阶和二阶导数作为阶段ｂ矫正过程的系统
动态信息，即令
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υｂ（ｔ）：＝ ｄＳ
Ｔ
ｃｃ（τ）
ｄτ
τ ｄ
θａ（τ）
ｄτ
τ ｄ¨θ
ａ（τ）
ｄτ
［ ］τ
Τ
（２０）
为阶段ｂ对υ（ｔ）的估计，其中θａ（τ）为阶段ａ配
平拟合得到的俯仰角参考轨迹，待配平系统取为
!＝ｆ（ξ，η，τ）－＾υｂ（ｔ） （２１）
给定某一倾转角τ，并要求飞行器的飞行速
度和高度与过渡走廊相等，同时要求俯仰角与阶
段ａ配平结果θａ（τ）相等，而俯仰角速率以及控
制输入为满足配平方程的可行值。
烅
烄
烆
此时
Φ＝ ［ ］１　１　１　１　０ Τ
Ψ＝ ［ ］０ ０ Τ
（２２）
根据配平方程式（９）进行配平，并记阶段ｂ广
义走廊Ｓｂｇｃ（τ）＝ξ＊（τ），阶段ｂ参考控制输入
ηｂｇｃ（τ）＝η＊（τ），则有
ｆ（Ｓｂｇｃ（τ），ηｂｇｃ（τ），τ）－＾υｂ（ｔ）≡０ （２３）
由阶段ａ和阶段ｂ所组成的两步法配平策
略，利用了过渡走廊的动态信息，预先估计模态转
换过程各状态量所需变化率，由此对原配平工作点
进行了矫正，可得到更为合理的广义走廊和参考控
制输入。进一步，令矫正广义走廊为Ｓ′ｇｃ（τ）＝
Ｓｂｇｃ（τ），矫正参考输入为η′ｇｃ（τ）＝ηｂｇｃ（τ），则满
足式（２４）的问题２更易于用增益调度求解：
ｆ（Ｓ′ｇｃ（τ），η′ｇｃ（τ），τ）＝υ＾ｂ（ｔ） （２４）
注记１　在不考虑外扰和参数摄动的理想条
件下，矫正后的广义走廊和参考控制输入更接近
电动倾转旋翼机进行模态转换时的状态运动轨迹
和控制输入，跟踪矫正后的广义走廊更为合理；当
在工作点通过线性化方法简化原系统模型时，基
于矫正后的工作点可提高线性化模型相对于原系
统的近似程度，有利于提高控制器的稳定性和跟
踪性能。
注记２　倾转旋翼机模态转换是一个动态时
变的运动过程，理论上，矫正配平时需考虑系统全
部状态量配平值的动态信息。不幸的是，模态转
换时其强非线性、强时变、强耦合气动力学特性，
使得各状态量配平值动态信息难以精确计算。故
提出两步法配平策略，首先利用过渡走廊计算出水
平、垂直速度及高度配平值动态信息，并在阶段ａ
使用，以矫正俯仰角配平值并估计俯仰角配平值
和俯仰角速度配平值的动态信息；然后在阶段ｂ
对俯仰角速度配平值和参考控制输入进行矫正。
２．３　在线增益调度算法
传统增益调度方法在控制器设计时往往伴随
较大工作量：全局控制器拟合随系统维数和选取
工作点数的增加而变得繁琐；同时一旦对调度方
案进行调整，就需要重新求解和拟合控制器，灵活
性较差。增益调度的目的是根据调度参数来实时
调整当前控制增益，以实现控制目标。考虑以线
性矩阵不等式（６）作为求解各工作点控制器的通
用条件，根据调度参数实时在线计算当前系统所
需的控制增益，即可实现在线调整控制增益。算
法流程如图１所示。
注记３　求解问题２，也可在线性变参数
（Ｌｉｎｅａｒ　Ｐａｒａｍｅｔｅｒ　Ｖａｒｙｉｎｇ，ＬＰＶ）框架下处理模
型并进行控制器设计［３０］。当基于增益调度求解
问题２时，单点控制器的设计可考虑外扰作用下
的Ｈ∞ 问题［３１］。基于在线算法实时切换控制增
图１　在线增益调度算法流程
Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｏｎｌｉｎｅ　ｇａｉｎ－ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ　ａｌｇｏｒｉｔｈｍ
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益可能引起控制量跳变，工程上一般会采取平滑
过渡的方式来处理［３２］。
３　某倾转旋翼无人机仿真实验
以某倾转旋翼无人机［２８］（Ｕｎｍａｎｎｅｄ　Ａｅｒｉａｌ
Ｖｅｈｉｃｌｅ，ＵＡＶ）为算例进行仿真，验证本文控制
方法的有效性。如图２所示，Ｏｔｘｔｙｔｚｔ为飞行器的
机体轴系坐标系，ｘｔ沿机头方向，ｙｔ沿机体纵轴方
向并与ｘｔ垂直，该飞行器通过在固定翼飞机机翼
内侧安装可倾转的栅板和旋翼，并通过栅板的倾转
来改变旋翼的短舱倾角，从而改变其飞行模态。
在模态转换阶段，飞行器所受力由３部分构
成，分别是机体气动力与重力ＦＪ、旋翼拉力ＦＸ以
及栅板气动力ＦＳ，对应的力矩分别为 ＭＪ、ＭＸ、
ＭＳ。在机体轴系下进行力和力矩分解，求得纵向
动力学方程式（１）的前向力、重向力和俯仰力矩为
Ｆｆ＝ＦｘｔＪ＋ＦｘｔＸ＋ＦｘｔＳ
Ｆｇ＝ＦｙｔＪ＋ＦｙｔＸ＋ＦｙｔＳ
Ｍｚ ＝ＭｚＪ＋ＭｚＸ＋Ｍｚ
烅
烄
烆 Ｓ
（２５）
式中：ＦＪ沿机体轴系的分力ＦｘｔＪ和ＦｙｔＪ及对应的
力矩ＭｚＪ分别为
ＦｘｔＪ＝－Ｑｃｏｓθ－ａｒｃｔａｎ
Ｖｙ
Ｖ（ ）ｘ ＋
　　Ｌｓｉｎθ－ａｒｃｔａｎＶｙＶ（ ）ｘ －ｍｇｓｉｎθ
ＦｙｔＪ＝Ｑｓｉｎθ－ａｒｃｔａｎ
Ｖｙ
Ｖ（ ）ｘ ＋
　　Ｌｃｏｓθ－ａｒｃｔａｎＶｙＶ（ ）ｘ －ｍｇｃｏｓθ
ＭｚＪ＝＝ １２ρＶ
２
ｘ＋Ｖ２（ ）（ ）ｙ Ｓ２ｂＡＣ
烅
烄
烆
ｍ
（２６）
图２　无人倾转旋翼机机体轴
Ｆｉｇ．２　Ｂｏｄｙ　ａｘｉｓ　ｏｆ　ｔｉｌｔ　ｒｏｔｏｒ　ＵＡＶ
式中：ｇ为重力加速度；ρ为给定高度的大气密
度；Ｓ为机翼面积；Ｃｍ 为机体俯仰力矩系数；ｂＡ
为平均气动弦长。记ＣＤ、ＣＬ 分别为机体对应的
阻力系数和升力系数，则机体阻力Ｑ和机体升力
Ｌ 为
Ｑ＝ １２ρ
（Ｖ２ｘ＋Ｖ２ｙ）Ｓ２ＣＤ
Ｌ＝ １２ρ
（Ｖ２ｘ＋Ｖ２ｙ）Ｓ２Ｃ
烅
烄
烆
Ｌ
（２７）
旋翼拉力ＦＸ 沿机体轴系的分力ＦｘｔＸ 和ＦｙｔＸ
及对的应力矩ＭｚＸ 分别为
ＦｘｔＸ ＝２Ｔｃｏｓτ
ＦｙｔＸ ＝２Ｔｓｉｎτ
ＭｚＸ ＝＝－２ｙＴＴｃｏｓ
烅
烄
烆 τ
（２８）
式中：Ｔ＝１４．７５δｐ－０．８１９，Ｔ为一侧旋翼产生的
拉力；ｙＴ 为旋翼拉力作用点相对重心的垂向
位置。
栅板气动力和力矩计算与机体气动力和力矩
相似，限于篇幅不再列出。式（２５）～式（２８）中，倾
转旋翼无人机基本参数如表１所示。
表１　某倾转旋翼无人机基本参数
Ｔａｂｌｅ　１　Ｂａｓｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ａ　ｔｉｌｔ　ｒｏｔｏｒ　ＵＡＶ
变量 数值
ｍ／ｋｇ ２
ｂＡ／ｍ ０．２１
Ｉｚ／（ｋｇ·ｍ２） ０．０５１　４
Ｓ／ｍ２ ０．２３３
ｙＴ／ｍ ０．０５５
ρ／（ｋｇ·ｍ－３） １．２２５
　　对上述倾转旋翼无人机在定高条件下进行由
直升机模态向固定翼模态转换的仿真实验，倾转律
ｒ（ｔ）如图３所示。过渡走廊Ｓｃｃ（τ）为：Ｖ＊ｙ （τ）≡
０ｍ／ｓ，Ｈ＊（τ）≡２０ｍ，Ｖ＊ｘ （τ）如图４所示。模
态 转 换 初 始 条 件 为： 珘ｘ０ ＝
２３．５ｍ／ｓ　０ｍ／ｓ　２０ｍ ０．０４８ｒａｄ　０ｒａｄ／［ ］ｓ　Ｔ 。
基于矫正前广义走廊及参考控制输入，分别
采用传统和在线增益调度方法求解问题２。其
中，按τ＝ ｛０°，５°，１０°，１５°，２０°，２５°，３０°，３５°，４０°，
４５°，５０°，５５°，６０°，６５°，７０°，７５°，７６°｝这１７个工作
点设计控制器拟合得到传统增益调度的模态转换
控制器，仿真如图５所示。
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图３　某倾转旋翼无人机倾转律
Ｆｉｇ．３　Ｔｉｌｔｉｎｇ　ｌａｗ　ｏｆ　ａ　ｔｉｌｔ　ｒｏｔｏｒ　ＵＡＶ
图４　水平速度参考轨迹
Ｆｉｇ．４　Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ　ｏｆ　ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ
图５　传统与在线增益调度对比
Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ　ｖｓ　ｏｎｌｉｎｅ　ｇａｉｎ－ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ
　　由图５可知，在线增益调度方法能够控制倾
转旋翼无人机以较小误差跟踪速度和高度给定
值，成功完成模态转换，即在线算法具有可行性。
进一步，基于在线增益调度方法，对比广义走廊矫
正前和矫正后的控制效果，仿真如图６所示。
由图６可知，基于矫正后的广义走廊，倾转旋
翼无人机模态转换时，过渡走廊的跟踪误差得到
有效减小。进一步，缩短模态转换时间，对比矫正
前和矫正后广义走廊对控制效果的影响。记
ΔＶｘｍａｘ、ΔＶｙｍａｘ、ΔＨｍａｘ分别为水平速度，竖直速度
及高度的最大跟踪误差，定义误差因子ρｅ为
ρｅ＝
１
３
ΔＶＣｔｘｍａｘ
ΔＶＵｎｃｔｘｍａｘ
＋ΔＶ
Ｃｔ
ｙｍａｘ
ΔＶＵｎｃｔｙｍａｘ
＋ΔＨ
Ｃｔ
ｍａｘ
ΔＨＵｎｃｔ（ ）ｍａｘ ×１００／％
（２９）
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图６　矫正前与矫正后广义走廊对比
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｕｎｃｏｒｒｅｃｔｅｄ　ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ　ｃｏｒｒｉｄｏｒ　ａｎｄ　ｃｏｒｒｅｃｔｅｄ　ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ　ｃｏｒｒｉｄｏｒ
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　　ρｅ反映了广义走廊矫正后相比于矫正前对
过渡走廊平均跟踪误差的改善程度，仿真数据如
表２所示。由表２可知，在相同模态转换时间下
（２０ｓ和１５ｓ），虽然基于矫正前后的广义走廊均
可完成模态转换，但误差因子约为１２％，说明矫
正后广义走廊将对过渡走廊的最大平均跟踪误差
减小８０％以上；当把模态转换时间由２０ｓ缩短一
半至１０ｓ时，基于矫正后广义走廊进行模态转换
与矫正前２０ｓ相比，过渡走廊的最大跟踪误差仍
小于后者；当模态转换时间缩短至１０ｓ及５ｓ时，
基于矫正前广义走廊的模态转换失败，而基于矫
正后广义走廊的模态转换均能顺利完成。
最后，基于在线增益调度算法和矫正后广义
走廊，对该倾转旋翼无人机气动力系数ＣＤ、ＣＬ 及
力矩系数Ｃｍ 引入负１０％摄动进行仿真，模态转
换时间为２０ｓ，结果如图７所示。
表２　广义走廊矫正前后仿真数据对比
Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｄａｔａ　ｂｅｆｏｒｅ　ａｎｄ　ａｆｔｅｒ　ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ　ｃｏｒｒｉｄｏｒ
广义走廊 时间／ｓ ΔＨｍａｘ／ｍ ΔＶｘｍａｘ／（ｍ·ｓ－１） ΔＶｙｍａｘ／（ｍ·ｓ－１） 误差因子／％
矫正前
矫正后
２０　 ０．２４６　０　 １．１９４　５　 ０．７４９　４
２０　 ０．０２８　５　 ０．２２４　７　 ０．０４３　１
１２．０５
矫正前
矫正后
１５　 ０．２９２　３　 １．４８４　３　 ０．７９０　４
１５　 ０．０５９　８　 ０．１５７　５　 ０．０５２　１
１２．５５
矫正前
矫正后
１０
１０　 ０．２２０　３　 ０．１４２　４　 ０．２６５　０
不可用
矫正前
矫正后
５
５ １．３０２　８　 ４．１３６　５　 ３．４０４　２
不可用
图７　参数摄动模态转换
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　　由图７可知，当发生１０％ 参数摄动时，倾转
旋翼无人机仍能跟踪过渡走廊，顺利完成模态转
换，表明控制器具有良好的鲁棒性能。
综上所述，本文的在线增益调度算法能够实
现对过渡走廊的跟踪控制，矫正后的广义走廊可
显著减小对过渡走廊的跟踪误差且能够缩短模态
转换时间。
４　结　论
１）针对电动倾转旋翼机的模态转换控制问
题，考虑了模态转换过程中过渡走廊的时变特征，
设计两步法配平策略对原配平工作点进行矫正，
减小了系统实际工作点相对于配平工作点的偏离
程度，从而降低了线性化方法所带来的保守性，有
利于提高增益调度控制器的稳定性。当基于未矫
正工作点把跟踪问题转化为镇定问题时，未考虑
被跟踪轨迹所蕴含的时变动态特征，所设计控制
器只能解决较慢变的跟踪问题；反之，基于矫正后
的工作点，可在一定程度上提高控制器的稳定性，
且使其在跟踪相对快变的指令时仍然有效。
２）基于矫正后广义走廊控制电动倾转旋翼
机模态转换，可有效减小对过渡走廊的跟踪误差。
当需要在较短的时间内快速完成模态转换时，基
于矫正后的广义走廊更具优势，能够在较小的跟
踪误差条件下，快速完成模态转换。
在线增益调度算法存在轻微抖振问题，下一
步将围绕在线增益调度算法的抖振抑制和控制增
益在线优化等问题展开研究，期望得到可靠性高
且易于工程应用的电动倾转旋翼机模态转换控制
方法。
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术研究［Ｊ］．飞行力学，２０１１，２９（１）：３０－３３．
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［２６］　ＬＥＩＴＨ　Ｄ　Ｊ，ＬＥＩＴＨＥＡＤ　Ｗ　Ｅ．Ｓｕｒｖｅｙ　ｏｆ　ｇａｉｎ－ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ
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［３１］　ＭＡＲＣＯＳ　Ａ．Ａ　ｇａｉｎ　ｓｃｈｅｄｕｌｅｄ　Ｈ－ｉｎｆｉｎｉｔｙ　ｃｏｎｔｒｏｌｅｒｆｏｒ　ａ
ｒｅ－ｅｎｔｒｙ　ｂｅｎｃｈｍａｒｋ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ　Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ，
ａｎｄ　Ｃｏｎｔｒｏｌ　Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ，ＶＡ：ＡＩＡＡ，２０１０：
７５６７－７５８１．
［３２］　宋磊，杨剑影，段志生．多模型切换系统Ｈ∞ 鲁棒控制器
的设计与应用［Ｊ］．控制理论与应用，２０１０，２７（１１）：
１５３１－１５３６．
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（责任编辑：李明敏）
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